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倾倾倾转转转式式式三三三旋旋旋翼翼翼无无无人人人机机机的的的自自自适适适应应应鲁鲁鲁棒棒棒容容容错错错控控控制制制
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摘要:本文针对受到外界未知扰动和模型不确定性影响的倾转式三旋翼无人机,研究了其在尾部舵机发生堵塞
故障时的容错控制问题.通过对倾转式三旋翼无人机姿态动力学特性的分析,将尾部舵机堵塞故障加入到力矩解算
方程中. 基于自适应反步法和非奇异终端滑模控制,提出了一种不需要故障诊断的鲁棒容错控制设计.利用基于
Lyapunov的分析方法证明了闭环系统的稳定性,以及姿态误差的渐近收敛性质. 通过在三旋翼无人机半实物仿真
平台的实时实验以及与滑模控制器的对比,验证了该算法在无人机尾部舵机发生堵塞故障时,对姿态运动具有较好
的控制效果.
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Adaptive robust fault tolerant control of the tilt tri-rotor
unmanned aerial vehicle
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Abstract: This paper focuses on the fault tolerant control (FTC) design for a tilt tri-rotor unmanned aerial vehicle (UAV)
with the rear servo’s stuck fault, which is affected by unknown disturbance and model uncertainties. After analyzing the
nonlinear dynamic model of the tilt tri-rotor UAV, the rear servo’s stuck fault is added to the torque solution equation.
The adaptive backstepping methodology is combined with the non-singular terminal sliding mode control to develop the
nonlinear robust FTC without the need of a fault diagnosis mechanism. The Lyapunov-based analysis method is employed
to prove the stability of the closed-loop system and the asymptotic convergence of the attitude error. Real-time experiments
are implemented on a self-build hardware-in-loop-simulation (HILS) tri-rotor testbed and the contrast experimental results
with the sliding mode controller show that the proposed algorithm has achieved good control performance for the tilt
tri-rotor UAV against the rear servo’s stuck fault.
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1 引引引言言言

近年来,小型旋翼无人机在搜索救援[1]、电力检

修、航空摄影及物流运输[2]等领域得到了广泛的应用,
因此科研人员进行了很多相关研究.目前主要的无人
机构型包括: 较为常见的四旋翼无人机、单旋翼直升
机[3],以及具有特殊结构的三旋翼无人机.其中倾转
式三旋翼无人机是一类介于单旋翼与四旋翼无人机

之间的无人机构型,它不仅具有机动性强、可垂直起
降等优点,而且与四旋翼无人机相比,其具备更加紧
凑的机构、更少的能耗以及较长的续航时间等特点[4].

相应的,这也产生了力矩解算和动力学模型的差异性,
增加了系统耦合性,提高了控制难度.

关于倾转式三旋翼无人机的控制问题,研究人员
已经提出一些控制设计策略.文献[5]针对尾部带有可
倾斜舵机的倾转式三旋翼无人机建立了六自由度的

动力学模型,设计了基于饱和函数的控制策略用于实
现无人机姿态和位置的稳定控制.文献[6]针对倾转式
三旋翼无人机,利用非线性反步法设计了PD控制器,
通过数值仿真验证了所提出的算法可以使无人机稳

定悬停在某一位置.文献[7]设计了一种每个旋翼都可
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以独立倾斜的倾转式三旋翼无人机,基于平坦控制理
论(flatness-based control approach)设计了姿态、位置
控制器,在运动捕捉系统下的实验结果表明该无人机
可以在水平面无需转动而实现平移. 文献[8]结合反馈
线性化和H∞控制提出了一个鲁棒控制器,通过数值
仿真验证了该算法可以使三旋翼无人机稳定悬停.
小型旋翼无人机具有高实时性的特点,其电机、舵

机长期处在一种高频率的工作状态,导致其发生故障
的概率大大增加,因此针对无人机执行器故障的容错
控制成为了无人机研究领域的重要方向之一[9]. 文献
[10]将四旋翼无人机模型线性化,使用一种鲁棒的自
适应观测器诊断执行器失效故障,使用动态输出反馈
控制实现了姿态的稳定控制,通过数值仿真验证了算
法有效性. 文献[11]使用了高阶滑模观测器估计四旋
翼无人机的执行器故障,利用基于高阶滑模(super
twisting, STW)的控制策略达到容错效果,并通过数值
仿真进行了验证. 文献[12]使用基于浸入和不变(im-
mersion and invariance, I&I)的观测器诊断一个四旋翼
无人机电机部分失效故障并使用滑模控制进行补偿.
文献[13]利用单位四元数建立了倾转式三旋翼无人机
的动力学模型,设计了基于STW的观测器和基于误差
符号函数积分的连续鲁棒(robust integral of the sign-
um of the error, RISE)的控制器,实现了对发生故障时
的无人机稳定控制.文献[14]基于小波变换与等价空
间的方法实现了无人机的故障检测. 文献[15]提出一
种基于自适应滑模的容错控制器,不需要故障辨识,
就可以应对突发的执行器故障和外界扰动.文献[16]
将自适应模糊技术与滑模控制结合起来,一方面提高
了容错控制器性能,另一方面也解决了滑模切换性质
产生的高频震荡.
综上所述,三旋翼无人机的控制问题已经取得了

一定的成果,但少有研究人员考虑它的容错控制问题.
对于小型旋翼无人机的容错控制设计,目前仍然存在
一定的局限: 1) 一些文献将无人机动力学模型简化为
线性模型[10, 17],虽然设计了较为复杂的高性能算法,
但由于忽略了非线性部分,使得这些策略在真实无人
机上效果有限; 2)一些容错控制策略使用基于观测器
的方法实现故障诊断,然后设计动态控制策略进行补
偿[10–13]. 虽然此类方法可以有效的应对各种故障,但
故障诊断效果会直接影响控制效果,使得控制器过分
依赖诊断信息,并且故障发生到故障诊断的时间延迟
可能会在高实时性的无人机系统上得到放大[18]; 3)较
少有文献针对无人机的非线性模型,同时考虑外界扰
动、模型不确定性和故障来设计控制器; 4)目前大部
分容错控制方法[10–11, 14, 16]仅使用数值仿真进行实验

验证,较少有文献进行半实物仿真平台实验或全自由
度飞行平台实验.
基于以上分析,本文针对倾转式三旋翼无人机的

尾部舵机故障,综合考虑外界未知扰动和模型不确定

性. 设计一种不需要故障诊断、鲁棒的、可行性高的
非线性容错控制算法,利用基于Lyapunov的方法对所
提出的控制器进行了稳定性分析,并进行半实物平台
实验验证. 本文的主要创新点包括: 1)严格的分析了
系统的非线性特性,未对模型进行线性化处理,增加
了控制器的适用范围; 2)本文考虑了一种具有更强欠
驱动性和耦合性的故障类型,与一般的四旋翼无人机
部分失效故障不同的是,倾转式三旋翼无人机具有
3个电机和一个舵机共4个控制输入量,在舵机堵塞后
将会失去一个控制量输入; 3)针对故障使用了基于自
适应反步法的策略进行补偿,保证了无人机的姿态在
故障情况下的稳定性,对于未知扰动和模型不确定性,
加入了非奇异终端滑模策略,当实际无人机系统参数
在一定范围内变化时仍然能够维持期望的性能,提高
了系统鲁棒性; 4)使用半实物仿真平台对算法进行验
证,确保控制算法的可靠性与可行性.
本文的内容安排如下: 第2节,给出了带有故障的

倾转式三旋翼无人机姿态模型;第3节,设计了一种鲁
棒的容错控制器及相应自适应律;第4节,利用基于
Lyapunov的方法进行了稳定性分析;第5节,展现了实
验结果,并与常规滑模控制器进行了对比;最后,在第
6节中,回顾并概括了本文提出的控制策略,接着对未
来的研究提出了展望.

2 倾倾倾转转转式式式三三三旋旋旋翼翼翼无无无人人人机机机故故故障障障模模模型型型

2.1 倾倾倾转转转式式式三三三旋旋旋翼翼翼无无无人人人机机机动动动力力力学学学特特特性性性

如图1所示,为了分析倾转式三旋翼无人机的动力
学特性,定义两个坐标系,包括惯性坐标系{E}和体
坐标系{B}. 选取地面任意一点为惯性坐标系{E}的
原点,选取无人机质心为体坐标系{B}原点,按照右
手定则分别定义{Ex, Ey, Ez}和{Bx, By, Bz}为惯性
坐标系{E}和体坐标系{B}中的基准坐标轴. 根据欧
拉方程可以得到无人机姿态的动力学模型为[19]

ω̇=−J−1[ω × (Jω)]+J−1τ+d(t)+N(ω, η), (1)

运动学模型为

η̇ = R(η)ω, (2)

其中: ω(t)=[ωϕ(t) ωθ(t) ωψ(t)]
T为无人机相对于

{E}在{B}下的角速度向量; η(t)=[ϕ(t) θ(t) ψ(t)]T

为姿态角向量; J=diag{[Jx Jy Jz]
T}为转动惯量矩

阵; τ(t) = [τϕ(t) τθ(t) τψ(t)]
T为控制输入力矩; d(t)

∈ R3×1为外界扰动向量; N(ω, η) ∈ R3×1为模型不确

定性向量; R(η)为角速度转移矩阵,表达了{B}下的
角速度向量ω(t)与欧拉角速度η̇(t)之间的关系, R(η)
的具体表达式为

R(η) =


1 sinϕ tan θ cosϕ tan θ

0 cosϕ − sinϕ

0 sinϕ sec θ cosϕ sec θ

 . (3)
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图 1 倾转式三旋翼无人机及坐标系示意图

Fig. 1 The tri-rotor UAV and the coordinate system

为了方便分析,将式(1)改写为

ω̇ = −J−1S(ω)Jω + J−1τ + ρ(t), (4)

其中S(·)表示由向量张成的反对称矩阵,即对于向
量ω(t) = [ωϕ(t) ωθ(t) ωψ(t)]

T, S(ω)为

S(ω) =


0 − ωψ ωθ

ωψ 0 − ωϕ

−ωθ ωϕ 0

 , (5)

ρ(t) = d(t) +N(ω, η)为扰动与不确定性项.机理建
模是一种较为理想的建模方式,具有一定的不确定性,
包括未建模不确定性和参数不确定性,因此在系统模
型中包含扰动与不确定性项ρ(t). 为了方便设计控制
器,作出如下合理假设:

假假假设设设 1 ρ(t)是未知的,但其满足如下不等式:

∥ρ(t)∥ < b0 + b1∥η∥+ b2∥ω∥2, (6)

其中b0, b1, b2均为正常数
[20].

将式(4)简化为

ω̇ = G(ω) + J−1τ + ρ(t), (7)

其中G(ω)的具体表达式为

G(ω) =[
(Jy − Jz)ωθωψ

Jx

(Jz − Jx)ωϕωψ
Jy

(Jx − Jy)ωϕωθ
Jz

]T. (8)

2.2 尾尾尾部部部舵舵舵机机机堵堵堵塞塞塞故故故障障障模模模型型型

为了方便故障模型的引入及分析,依据实际飞行
状况,作出如下合理假设:

假假假设设设 2 本文研究的倾转式三旋翼无人机为一

结构对称、质量分布均匀的刚体,且其质心、几何中心
及体坐标系{B}的原点三者重合.

倾转式三旋翼无人机与其他多旋翼无人机相比,
具有更加复杂的力矩解算方式,这不仅增加了系统耦
合性,还提高了控制难度.基于文献[13]中的分析,可
得倾转式三旋翼无人机控制力矩方程为

τϕ = (f1 − f2)l1, (9a)

τθ = f3l3 cosα− (f1 + f2)l2 − kf3 sinα, (9b)

τψ = kf3 cosα− kf1 − kf2 − f3l3 sinα, (9c)

其中: l1, l2, l3为正常数, α(t)表示尾部舵机倾角, fi(t),
i = 1, 2, 3为3个电机分别产生的升力,并且定义升力
向量f(t) = [f1(t) f2(t) f3(t)]

T, k为升力系数与反
扭矩系数之间的比值,满足

µi = kfi, i = 1, 2, 3, (10)

其中µi(t)(i = 1, 2, 3)为3个电机分别产生的反扭矩.

假假假设设设 3 本文研究的倾转式三旋翼无人机舵机

倾角α(t)在正常情况下变化很小,变化范围均在8◦以

内,因此sinα(t) ≪ cosα(t). 另外,由于k值较小,所
以−kf3 sinα项可以忽略,则式(9)可改写为

τ = A(α)f, (11)

其中:

A(α) =

 l1 −l1 0

−l2 −l2 l3 cosα(t)

−k − k k cosα(t)−l3 sinα(t)

 .
当无人机舵机发生堵塞故障时,舵机会停止在某

一固定位置不再发生改变,因此考虑故障为

α(t) =

{
α(t), t < tf ,

αf , t > tf ,
(12)

其中: tf为故障发生时间, α(t)表示故障发生之前舵机
输入角度, αf为舵机堵塞位置的角度,为未知常数. 根
据式(11)–(12),得到发生故障后,力矩与升力的关系
为

τ = A(αf)f, (13)

其中:

A(αf) =

 l1 − l1 0

−l2 − l2 l3 cosαf

−k − k k cosαf−l3 sinαf

 .
定义辅助变量

λ1 = l3 cosαf , λ2 = k cosαf−l3 sinαf ,

则可将式(13)改写为

τ = A(λ1, λ2)f, (14)

其中:

A(λ1, λ2) =


l1 −l1 0

−l2 −l2 λ1

−k −k λ2

 .
由于αf为未知常数, l3与k为已知常数,因此λ1与λ2

也是未知常数. 将式(14)代入式(7)得到发生故障后的
无人机动力学方程为

ω̇ = G(ω) + J−1A(λ1, λ2)f + ρ(t). (15)
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基于以上对于系统动力学特性的分析及舵机故障

的表达,本文的控制目标如下: 对于倾转式三旋翼无
人机系统(15)和系统(2),在发生尾部舵机堵塞故障且
存在未知量ρ(t)的情况下,设计合适的控制输入向
量f(t),使得无人机姿态角η(t)收敛到目标值.

3 控控控制制制器器器及及及自自自适适适应应应律律律设设设计计计

3.1 终终终端端端滑滑滑模模模面面面与与与控控控制制制器器器设设设计计计

为了方便设计控制器,作如下定义:

x1 = c1(η − ηd) + c2
w t

0
(η − ηd)dτ0, (16)

x2 = Rω − ξ, (17)

其中: ηd(t) ∈ R3×1为目标姿态角向量;

c1 = diag{[c11 c21 c31]T}, c2 = diag{[c12 c22 c32]T},

均为正常数对角阵; ξ为设计的虚拟控制信号,表达式
为

ξ = c−1
1 (c1η̇d − c2(η − ηd)). (18)

对于扰动和不确定性,滑模控制是一种有效的解
决方法,它可以使系统对扰动和不确定性不敏感. 相
比于线性滑模面,非奇异终端滑模采用的非线性滑模
面改善了抖振现象,且具有更快的收敛速度[20],此外,
避免了终端滑模产生的非奇异问题.参考文献[21],定
义非奇异终端滑模面s(t)如下:

s = x1 + βx
p
q

2 , (19)

其中: β = diag{[β1 β2 β3]
T}为一正常数对角阵, p,

q为正的互质奇整数,且满足

1 <
p

q
< 2. (20)

在设计控制器之前,首先对式(19)中向量的分数幂x
p
q

2

做一个说明: 对于向量

x2 = [x21 x22 x23]
T, x

p
q

2 = [x
p
q

21 x
p
q

22 x
p
q

23]
T.

设计控制输入升力向量f(t)为

f =(RJ−1Â)−1(−RG− Ṙω + ξ̇−

c1
q

p
β−1x

2− p
q

2 −Rf∗), (21)

其中f∗(t)为

f∗=
[sTβdiag{x

p
q−1

2 }R]T

∥sTβdiag{x
p
q−1

2 }R∥2
∥s∥×

∥βdiag{x
p
q−1

2 }R∥(b0 + b1∥η∥+ b2∥ω∥2).
(22)

式(21)中Â(λ̂1, λ̂2)为A(λ1, λ2)的估计,其表达式为

Â =

 l1 − l1 0

−l2 − l2 λ̂1

−k − k λ̂2

 , (23)

其中的λ̂1(t)与λ̂2(t)分别为λ1与λ2的估计值.

3.2 自自自适适适应应应律律律设设设计计计

设计λ̂1(t)与λ̂2(t)的自适应更新律为

˙̂
λ1 = σ1

p

q
βsTdiag{x

p
q−1

2 }RJ−1


0

f3

0

 ,
˙̂
λ2 = σ2

p

q
βsTdiag{x

p
q−1

2 }RJ−1


0

0

f3

 ,
(24)

其中σ1与σ2为它们的更新增益.

为了保证Â(λ̂1, λ̂2)的可逆性,使其行列式不等于
0,则可以得到

l2λ̂2 ̸= kλ̂1. (25)

为了保证λ̂1与λ̂2的有界性,采用投影算子来对参数
估计值的上下界进行限定,引入投影算子如下[22]:

˙̂
λ1 = Proj{σ1s

T
p

q
βdiag{x

p
q−1

2 }J−1[0 f3 0]T︸ ︷︷ ︸} =

α1{
α1,条件1,

0, 其他,
(26)

其中条件1包括3种情况: 1) λ1 < λ̂1 < λ̄1; 2) λ̂1=λ1

且α1 > 0; 3) λ̂1 = λ̄且α1 6 0.

˙̂
λ2 = Proj{σ2sT

p

q
βdiag{x

p
q−1

2 }J−1[0 0 f3]
T︸ ︷︷ ︸} =

α2{
α2,条件2,

0, 其他,
(27)

其中条件2包括3种情况: 1) λ2 < λ̂2 < λ̄2; 2) λ̂2=λ2

且α2 > 0; 3) λ̂2 = λ̄且α2 6 0. 式(26)–(27)中λi与λ̄i
(i = 1, 2)分别表示λ̂1(t)与λ̂2(t)的下界和上界.

4 稳稳稳定定定性性性分分分析析析

定定定理理理 1 对于发生尾部舵机堵塞故障的倾转式

三旋翼无人机姿态模型(15)和模型(2),在故障参数
λ1和λ2,外界扰动和模型不确定性ρ(t)均未知的情况
下,本文提出的控制器(21)和自适应律(24),可以使得
系统状态的跟踪误差渐近收敛到零.

证证证 为了方便设计Lyapunov候选函数,定义λ1与

λ2的估计误差为λ̃1 = λ̂1 − λ1,

λ̃2 = λ̂2 − λ2,
(28)

则可以得到A(λ1, λ2)的估计误差矩阵Ã(λ̃1, λ̃2)为
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Ã = Â−A =

0 0 0

0 0 λ̃1

0 0 λ̃2

 . (29)

定义Lyapunov候选函数V (t)为

V =
1

2
sTs+

1

2
σ−1
1 λ̃2

1 +
1

2
σ−1
2 λ̃2

2. (30)

对式(16)求一阶时间导数,并将式(2)代入得

ẋ1 = c1Rω − c1η̇d + c2(η − ηd). (31)

依据式(17)可知Rω = x2 + ξ,将其代入式(31),接着
将式(18)代入可得

ẋ1=c1x2 + c1ξ − c1η̇d+c2(η − ηd)=c1x2. (32)

对式(17)求一阶时间导数,将式(15)代入. 由式(29)可
知A = Â− Ã,将其代入得

ẋ2=Ṙω+RG+RJ−1(Â− Ã)f +Rρ(t)− ξ̇. (33)

对滑模面(19)求一阶时间导数,并将式(32)–(33)代入
可得

ṡ = ẋ1 +
p

q
βdiag{x

p
q−1

2 }ẋ2 =

c1x2 +
p

q
βdiag{x

p
q−1

2 }(Ṙω +RG+

RJ−1Âf −RJ−1Ãf +Rρ(t)− ξ̇). (34)

将控制器(21)代入式(34)得到系统闭环方程为

ṡ =
p

q
βdiag{x

p
q−1

2 }R(−J−1Ãf + ρ(t)−f∗). (35)

对式(30)求一阶时间导数,并将式(35)代入得

V̇ = sTṡ+ σ−1
1 λ̃1

˙̃
λ1 + σ−1

2 λ̃2
˙̃
λ2 =

− sT
p

q
βdiag{x

p
q−1

2 }RJ−1Ãf+

σ−1
1 λ̃1

˙̃
λ1 + σ−1

2 λ̃2
˙̃
λ2+

sT
p

q
βdiag{x

p
q−1

2 }R(ρ(t)− f∗). (36)

对式(28)求一阶时间导数得
˙̃
λ1 =

˙̂
λ1,

˙̃
λ2 =

˙̂
λ2.

(37)

接着将式(37)、更新律(24)和式(29)代入到式(36)可以
得到

V̇ = sT
p

q
βdiag{x

p
q−1

2 }R(ρ(t)− f∗). (38)

将式(22)代入式(38)可得

V̇ = sT
p

q
βdiag{x

p
q−1

2 }Rρ(t)− p

q
∥s∥×

∥βdiag{x
p
q−1

2 }R∥(b0 + b1∥η∥+ b2∥ω∥2) 6
p

q
∥s∥∥βdiag{x

p
q−1

2 }R∥∥ρ(t)∥ − p

q
∥s∥×

∥βdiag{x
p
q−1

2 }R∥(b0 + b1∥η∥+ b2∥ω∥2) 6
− ζ(t)∥s∥, (39)

式中:

ζ(t) =
p

q
∥βdiag{x

p
q−1

2 }R∥(b0 + b1∥η∥+

b2∥ω∥2 − ∥ρ(t)∥).

当∥x2∥ ̸= 0时,由于p与q为正的互质奇整数,且1

<
p

q
<2,所以∥βdiag{x

p
q−1

2 }R∥>0,依据式(6),式(39)

中的ζ(t)满足如下不等式:

ζ(t) > 0, (40)

则此情况x1(t)和x2(t)将渐近收敛到滑模面. 当∥x2∥
=0时, ∥x2∥=0不是系统的吸引子,因此x1(t)和x2(t)

可以渐近收敛到滑模面[23]. 在s(t)收敛到0后,根据滑
模面(19)和式(32)可以得到[20]

lim
t→∞

x1(t) = 0, lim
t→∞

x2(t) = 0. (41)

定义η(t)的跟踪误差eF(t)为

eF = η − ηd. (42)

对式(42)求一阶时间导数得

ėF = η̇ − η̇d. (43)

对式(16)求一阶时间导数得

ẋ1 = c1(η̇ − η̇d) + c2(η − ηd). (44)

因此当t→ ∞时,依据式(41)–(44)可以得到

ėF = −c2
c1
eF, (45)

由此可以得到

lim
t→∞

eF(t) → 0. (46)

证毕.

5 实实实验验验结结结果果果

5.1 实实实验验验平平平台台台介介介绍绍绍

为了验证本文提出的容错控制器对具有尾部舵机

堵塞故障的倾转式三旋翼无人机具有良好的控制效

果,利用如图2所示的半实物平台进行实验验证.

图 2 三旋翼实验平台

Fig. 2 Testbed of tri-rotor UAV
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该平台的无人机搭载了自主设计的控制板及惯性

测量模块,利用MATLAB的RTW工具箱xPC目标作
为仿真环境,采用PC/104嵌入式计算机处理及传输信
息.平台的滚转角及俯仰角测量精度为±0.5◦,偏航角
测量精度为±2.0◦,控制率为500 Hz. 其他细节可参考
文献[24].

5.2 容容容错错错控控控制制制器器器实实实验验验

利用如上所诉的实验平台进行验证本文提出的控

制策略.无人机及控制器相关参数选取如下:

J=diag{[0.01 0.015 0.008]T} kg ·m2,

l1=0.14 m, l2=0.08 m, l3=0.2 m, k=0.05,

c1=diag{[1.2 1.1 1.0]T},
c2=diag{[9.63 2.64 1.22]T},
p=5, q=3, β=diag{[0.1 0.1 0.1]T},
σ1=0.11, σ2=0.04, b0=0.8, b1=0.5, b2=0.03.

目标姿态角设定为ηd = [0 0 0]T,在第30 s时人为地
将舵机倾转角固定在−2.5◦,模拟舵机发生堵塞故障,
即tf = 30 s, αf = −2.5◦.

实验结果如图3–6所示. 图3展现了无人机的姿态
角曲线.从图中可以看出,在前30 s无人机还未发生故
障时,姿态角误差较小,滚转角和俯仰角控制精度在
±0.5◦以内,偏航角控制精度在±1◦以内.在第30 s时,
舵机发生堵塞故障,虽然姿态角发生了一些波动,但
可以看出无人机仍然可以保持稳定飞行,滚转角和俯
仰角的控制精度保持在±1◦以内,偏航角控制精度保
持在±2.5◦以内.证明了本文所提的控制策略具有较
好的容错控制效果.

图 3 容错控制实验: 姿态角曲线

Fig. 3 FTC: attitude angles

图4为控制输入曲线,从三个旋翼的升力曲线图可
以看出,在第30 s发生故障后,控制输入出现了一些相
应变化,并且在之后维持在一定的范围内.舵机倾角

在还未发生故障时仍然参与控制,在一定范围内进行
调节,舵机堵塞故障发生后,倾转角保持在−2.5◦.

图 4 容错控制实验: 控制输入曲线

Fig. 4 FTC: control inputs

图 5 容错控制实验: 自适应值λ̂1及λ̂2曲线

Fig. 5 FTC: adaptive parameter λ̂1 and λ̂2

图 6 容错控制实验: 电机转速曲线

Fig. 6 FTC: motor speeds
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图5为自适应值λ̂1(t)和λ̂2(t)的曲线,均在稳定后
收敛于一个常值.图6为电机实际转速曲线,可以看出
它们维持在一个合理的范围内.

5.3 常常常规规规滑滑滑模模模控控控制制制器器器对对对比比比实实实验验验

在相同的实验平台条件下,针对相同的故障,采用
基于滑模的控制器(sliding mode control, SMC)进行
半实物仿真实验,与本文提出的容错控制器进行对比.
使用的滑模控制器如下.

定义滑模面s0(t)为

s0 = (η̇ − η̇d) + Λ(η − ηd), (47)

其中Λ = diag{[Λ1 Λ2 Λ3]
T}为一正常数对角阵. 控

制输入力矩τ(t)为

τ =JR−1(−Ṙω −RG+ η̈d − Λ(η̇ − η̇d)−
K1sgn s0 −K2s0), (48)

其中:

K1 = diag{[K11 K12 K13]
T},

K2 = diag{[K21 K22 K23]
T}

均为正常数对角阵. 升力f(t)和倾角α(t)可利用力矩
τ(t)通过下面的式子进行计算,

f1 =
l3F − τθ
2(l2 + l3)

+
τϕ
2l1

,

f2 =
l3F − τθ
2(l2 + l3)

− τϕ
2L1

,

f3 cosα = F − f1 − f2,

f3 sinα =
kf3 cosα− τψ − k(f1 + f2)

l3
,

α = arctan
f3 sinα

f3 cosα
,

(49)

其中: F = f1(t) + f2(t) + f3(t) cosα(t)为电机产生

的总升力,实验中由油门控制进行给定. 控制器参数
选取如下:

Λ = diag{[32 25 25]T},
K1 = diag{[0.3 0.3 0.35]T},
K2 = diag{[0.005 0.005 0.002]T}.

实验结果如图7–9所示.

图7分别展现了使用滑模控制的滚转角、俯仰角及
偏航角曲线,在前30 s无故障时,姿态角相对稳定,滚
转角和俯仰角控制精度在±0.5◦以内,偏航角控制精
度在±1◦以内.在第30 s故障发生之后,姿态角均出现
不同程度的漂移. 首先,俯仰角漂移了约1.6◦,偏航角
漂移了约4.3◦,而滚转角受影响较小,最后它的漂移是
由于受到其他两个姿态角漂移了一定量的影响.此结
果符合式(9)和式(12)所描述故障类型的分析,舵机倾
转角的故障对俯仰和偏航影响较大,对滚转角影响较
小.

图 7 滑模控制实验: 姿态角曲线

Fig. 7 SMC: attitude angles

图 8 滑模控制实验: 控制输入曲线

Fig. 8 SMC: control inputs

图 9 滑模控制实验: 电机转速曲线

Fig. 9 SMC: motor speeds
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图8为控制输入曲线,可以看出3个旋翼升力无故
障时保持在一定范围内,在发生故障后,未及时作出
调整,随着姿态角漂移它们也发生了较小的漂移,舵
机倾角在故障后未参与控制.图9为电机转速曲线,它
们维持在一个合理的范围内.

为了进一步比较两个控制器的控制效果,本文分
别分析了发生故障后姿态角的最大偏差、误差均值及

误差均方根,结果如表1所示. 可以看出,对于俯仰角
和偏航角的最大偏差、误差均值及均方根,容错控制
器均远好于滑模控制器,在滚转角方面虽然较差,但
差距不明显. 综上所诉,倾转式三旋翼无人机在发生
舵机堵塞故障的情况下,本文提出的容错控制器可以
实现较好的控制效果.

表 1 容错控制器与滑模控制器对比
Table 1 Comparison between FTC and SMC

控制器 容错控制器 滑模控制器

滚转角最大偏差 −1.0050◦ 0.4993◦

俯仰角最大偏差 0.7318◦ −1.6166◦

偏航角最大偏差 −2.0019◦ 4.3880◦

滚转角误差均值 −0.2738◦ 0.1003◦

俯仰角误差均值 0.0342◦ −0.8676◦

偏航角误差均值 −0.1781◦ 2.9427◦

滚转角误差均方根 0.4068◦ 0.1325◦

俯仰角误差均方根 0.2470◦ 0.9886◦

偏航角误差均方根 0.9709◦ 3.1795◦

6 结结结论论论

本文针对受外界扰动和模型不确定性影响的倾转

式三旋翼无人机,分析了其尾部舵机发生堵塞故障时
的动力学特性. 基于自适应反步法和非奇异终端滑模
控制,提出了一种不需要故障诊断的容错控制器. 同
时,利用基于Lyapunov的分析方法证明了闭环系统的
稳定性. 最后,通过半实物仿真平台进行实验验证,并
与常规滑模控制器进行了对比,结果表明本文提出的
控制策略使无人机在发生尾部舵机堵塞故障时仍然

具有较好的控制效果,验证了算法有效性.

后续工作将针对倾转式三旋翼无人机发生时变的

故障,开展姿态及位置的容错控制设计,并在室内6自
由度飞行平台上进行飞行验证.
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